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初始缺陷对复合材料层合板力学性能影响研究

王志凯， 陈志鹏， 杨娜娜， 杨涛

（哈尔滨工程大学 船舶工程学院， 黑龙江 哈尔滨　 １５０００１）

摘　 要：复合材料层合板在热压成型以及冷却过程中容易出现分层缺陷，分层缺陷是影响复合材料性

能最主要的缺陷形式之一，其在复合材料中的产生和扩展都会显著降低复合材料的结构强度甚至引

发灾难性的破坏，所以复合材料的分层缺陷对于结构的可靠性有着十分重要的影响。 以初始分层位

置以及初始分层直径 ２ 个参数作为研究对象设计实验，通过数值模拟和试验得到两者对于复合材料

层合板力学性能的影响规律，并得出以下结论：初始分层沿厚度方向位置对线性段平均压缩模量以及

应变的影响较小，分层越接近中心面，对极限承载能力影响越大；当缺陷直径在有效作用区长度的 ８％
～２０％（１８～４４ ｍｍ）范围内时，对层合板线性段平均压缩模量、极限承载能力以及应变的影响变化不明

显，当直径提升到有效作用区长度的 ２７％（６０ ｍｍ）时，以上性能均出现较大变化。 另外，将双线性内

聚力单元引入渐进失效方法计算层合板极限承载能力，通过试验结果与数值模拟的对比验证了算法

的准确性。

关　 键　 词：初始分层；复合材料；内聚力模型；渐进失效
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　 　 复合材料层合板在热压成型、冷却以及使用过

程中容易出现分层的缺陷，而初始分层的存在一定

程度上影响了层合板整体的力学性能。 赵士洋［１］

总结了复合材料层合板损伤模型的建构方法，利用

失效准则、损伤变量、刚度矩阵和本构关系建立连续

损伤的力学模型。 周储伟等［２］ 从内聚力角度入手

模拟纤维与基体的界面层，研究在受横向荷载时界

面损伤的演化规律。 沈真等［３］ 针对含有初始缺陷

的复合材料层合板在低能量冲击下的损伤机理进行

了研究，从分层断裂力学的观点计算压缩剩余强度。
Ｘｉｅ 等［４］ 将虚拟裂纹闭合方法植入 ＡＢＡＱＵＳ，计算

Ⅰ型和Ⅱ型裂纹的能量释放率，并对裂纹扩展的情

况进行预测。 Ｍａｙ［５］ 运用内聚力模型，计算短梁在

循环载荷作用下裂纹的扩展情况，并与试验结果进

行比较。
上述研究主要集中于复合材料分层裂纹扩展路

径的模拟以及失效机理的研究，而对于初始分层的

参数对层合板力学性能影响的研究缺乏足够的重

视。 本文从这一角度出发，将内聚力模型以及界面

单元引入渐近失效分析方法，编写含有初始分层的

层合板极限承载能力计算程序，并通过试验验证算

法的准确性，进而分析初始分层的位置及尺寸对层

合板力学性能的影响。

１　 含有初始分层的复合材料层合板的

试验设计

１．１　 样件设计

试验样件的边长 Ｌ＝ ３００ ｍｍ，宽 Ｗ＝ ２８０ ｍｍ，总
厚度 Ｔ＝ ４．５ ｍｍ。 层合板采用总共 １８ 层、单层厚度

均为 ０．２５ ｍｍ 对称铺层，铺层方向为［（ ±４５） ／ （０ ／
９０） ４ ／ （±４５） ／ （０ ／ ９０） ３］ ｓ。 对于层合板中的 ２ 个 ０°
铺层，各存在一个圆形的分层区域，圆心在板的中心

重合。 在该区域 ２ 个铺层并未紧密地结合在一起，
而是在制备过程中使用薄膜将圆形区域之间的铺层



第 ４ 期 王志凯，等：初始缺陷对复合材料层合板力学性能影响研究

分开。 固化成型后，在该区域因为薄膜的存在而形

成了分层。 圆形分层区域如图 １ 所示，直径 Ａ 分别

为 ２２ ｍｍ 和 ４４ ｍｍ，缺陷直径为试验件有效作用区

边长的 １０％和 ２０％，分层分别位于层 ４ 和层 ５ 之间

以及层 ８ 和层 ９ 之间，即分层在厚度方向的位置分

别为 ｔ ／ Ｔ＝ ０．２，０．４。 试验样件根据不同分层位置以

及不同分层尺寸划分试验样件组。 样件总共设置 ４
组，每组 ３ 个同样规格的样件，组别设置如表 １
所示。

图 １　 分层位置示意图表 １ 试件样件

表 １　 试件样件

组别 样件数
圆形分层

直径 ／ ｍｍ
分层位置

Ａ１ ３ ２２ ４ ／ ５ 层间

Ａ２ ３ ２２ ８ ／ ９ 层间

Ｂ１ ３ ４４ ４ ／ ５ 层间

Ｂ２ ３ ４４ ８ ／ ９ 层间

该样件采用 ２１０ ｇ ／ ｍ２ 的双向编织玻璃纤维布，
基体材料采用不饱和聚酯，材料属性由试验样件的

加工方上海玻璃钢研究院提供，具体材料属性如表

２ 和表 ３ 所示。
表 ２　 层合板的材料属性

Ｅ１ ／ ＧＰａ Ｅ２ ／ ＧＰａ ν１２ Ｇ１２ ／ ＧＰａ

１６．１ １３．８ ０．１９ ２．５１

表 ３　 层合板的强度常数 ＭＰａ

轴向拉伸

强度 Ｘｔ

轴向压缩

强度 Ｘｃ

横向拉伸

强度 Ｙｔ

横向压缩

强度 Ｙｃ

面内剪切

强度 Ｓ

３２６ ２２１ ２４７ ２０５ ５６．９

１．２　 夹具加载方案设计

如图 ２ 所示，加载试验工装件由左右夹具、上夹

具、下平台夹具以及固定角钢组成。 左右夹具由 ２
个肘板支撑，并置于平台之上，通过固定角铁与平台

连接。 试样板被插在左右夹具之间，样件有上下水

平的夹具固定。 加载通过与上夹具连接的压载器加

压，压力在上下夹具之间轴向传递。

图 ２　 实验现场拍摄图

中部空白区域尺寸为 ２２０ ｍｍ×２２０ ｍｍ 的有效

作用区域，夹具边缘与其平齐安装。 如图 ３ 所示，图
中阴影部分为夹具夹持区域。 试样层合板正面与反

面分别布置 ５ 个应变测点，图 ３ 中实线代表了层合

板的主尺度，虚线区域为作用区域，测点 ３ 位于板的

中央，其他测点偏离中央测点 ５０ ｍｍ。

图 ３　 夹具及应变片布置示意图

试验样件与工装件安装在材料试验机上后，通
过加载装置逐步加载。 共设置 ４ 组不同工况，每组

重复试验 ３ 次。 在板的自由边处施加沿板长方向的

压力载荷，通过测试得到测点处的结构应变。

２　 渐进失效方法预测层合板的极限承
载能力

２．１　 双线性内聚力模型

内聚力模型有多种形式，目前计算效率最高，使
用最为广泛的是双线性内聚力模型。 其张力与位移

的关系为［６］：

·１３７·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３７ 卷

Ｔｎ ＝

σｍａｘ

δ０
ｎ

δ（δ ＜ δ０
ｎ）

σｍａｘ

δｆｎ － δ
δｆｎ － δ０

ｎ

（δ ≥ δ０
ｎ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１）

Ｔｔ ＝

τｍａｘ

δ０
ｔ

δ（δ ＜ δ０
ｔ ）

τｍａｘ

δｆｔ － δ
δｆｔ － δ０

ｔ

（δ ≥ δ０
ｔ ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２）

式中， Ｔｎ，Ｔｔ 为法向和切向的应力值。 σｍａｘ，τｍａｘ 分别

为法向及切向的最大应力值，对应的界面张开位移

为 δ０
ｎ，δ０

ｔ 。 δｆｎ，δｆｔ 为开裂位移值。 法向和切向的临界

断裂能则定义为 ϕｃ
ｎ，ϕｃ

ｔ 。

ϕｃ
ｎ ＝ １

２
σｍａｘ·δｆｎ （３）

ϕｃ
ｔ ＝

１
２
τｍａｘ·δｆｔ （４）

　 　 判断断裂是否发生则利用二次名义应变准则
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２．２　 渐进失效方法计算流程

利用界面单元建立复合材料层合板内部的初始

缺陷区域，并预设裂纹扩展方向。 结合 ＨＡＳＨＩＮ 失

效准则以及有限刚度折减编写渐进失效分析计算程

序，单元应力求解在有限元软件中完成，引入内聚力

模型，定义最大法向应力 σｍａｘ 以及最大切向应力

τｍａｘ 为 ２５ ＭＰａ，最大法向张开位移 δ０
ｎ以及最大切向

张开位移 δ０
ｔ 为 ４ × １０ －６ ｍ （以上数据通过试验测

定），通过裂纹能量释放率和二次名义应变准则判

断内部裂纹是否发生扩展，最终预测复合材料层合

板的极限承载能力，具体计算流程如图 ４ 所示。

图 ４　 渐进失效分析计算流程

２．３　 计算结果与试验的对比

通过调用渐进失效分析计算程序，分别得到了

４ 组工况下的载荷位移曲线以及极限承载能力的预

测值，具体计算结果如图 ５～８ 及表 ４ 所示。 从图上

可以看出，数值计算所得载荷位移曲线线性段斜率

要高于实验曲线，即数值计算所得样件压缩刚度大

于实验所得，约高出 ４０％。 数值计算所得极限承载

能力与实验值吻合较为良好，以 Ｂ１ 工况计算结果

为例，模拟值与实验值的误差在 ５％以内。

图 ５　 Ａ１ 工况位移载荷曲线　 图 ６　 Ａ２ 工况位移载荷曲线　 图 ７　 Ｂ１ 工况位移载荷曲线　 图 ８　 Ｂ２ 工况位移载荷曲线

表 ４　 数值计算数据与实验值对比（Ｂ１ 工况）
项目 数值 实验 误差 ／ ％

线性段平均压缩模量 ／ ＧＰａ １４．１３ １０．１８ ３８．８０
极限承载能力 ／ ｋＮ ８７．５２ ９０．００ ３．７５

Ａ１ 与 Ａ２ 的模型的初始分层直径均为 ２２ ｍｍ，
区别在于分层的位置距离中面的距离。 从试验结果

可以看出对层合板强度的影响不大。
对于 Ｂ１ 和 Ｂ２ 模型而言，其初始分层已经表现

出对极限强度的影响，极限强度实验值从 ９０ ｋＮ（Ｂ１
模型）下降到 ７５ ｋＮ（Ｂ２ 模型），降低约 １７％。 Ｂ１、
Ｂ２ 模型都发生如图 ９ 所示的整体屈曲，并且分层靠

近中面的 Ｂ２ 模型强度更低。

·２３７·
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图 ９　 压缩载荷下的失效模式

　 　 总体上，数值模拟得到的载荷位移曲线与试验

所得曲线吻合较为良好，计算所得结构极限承载能

力与实验值较为一致，证明了渐进失效分析计算程

序的准确性。 除了位移载荷数据外，考核了各个测

点不同方向的应变数据，绘制了应变载荷曲线，将其

与实验曲线相对比，结果如图 １０ ～ １３ 所示。 总体

上，应变数值较为吻合，变化趋势完全一致，再次验

证了计算程序的准确性。

　 图 １０　 正面中心测点的 Ｘ　 　 图 １１　 正面中心测点的 Ｙ　 　 图 １２　 背面中心测点的 Ｘ 图 １３　 背面中心测点的 Ｙ 方

方向应变变化曲线 方向应变变化曲线 方向应变变化曲线 向应变变化曲线

３　 初始裂纹位置及尺寸对层合板力学
性能影响

３．１　 初始裂纹沿高度方向位置的影响

为了探究初始裂纹位置对层合板力学性能的影

响，本文基于 Ｂ 组实验，并额外增加工况，控制初始

圆形分层区域直径均为 ４４ ｍｍ 不变，样件外形尺寸

与铺层也完全一致，改变初始分层所在位置，选择初

始分层分别处在第 ４ ／ ５ 层、第 ６ ／ ７ 层、第 ８ ／ ９ 层之间

（分层位置 ｔ ／ Ｔ＝ ０．２，０．３，０．４）的工况计算考核位移、
应力、应变的响应规律。 对于新增的 ２ 组样件的数

值模拟沿用上文中对 Ｂ 组工况的参数设计，仅改变

初始分层所在高度。
３．１．１　 初始裂纹位置对于位移响应的影响

３ 组样件的载荷位移曲线及试验结果如图 １４
及表 ５ 所示，总体上 ３ 组样件位移载荷曲线的增长

模式基本一致，均可分为上面板单独屈曲、整体一阶

屈曲以及整体二阶屈曲，如图 １５ ～ １７ 所示。 在 ３ 条

曲线增长的过程中，线性段刚度区别不大；但在初始

裂纹上的上层面板屈曲后，载荷需由剩下的面板承

担，初始裂纹位置越接近中面样件的剩余强度越小。

图 １４　 不同初始裂纹位置的位移载荷曲线

表 ５　 初始裂纹位置的影响

初始裂纹位置
第 ４ ／ ５ 层

之间

第 ６ ／ ７ 层

之间

第 ８ ／ ９ 层

之间
样件线性段平均

压缩模量 ／ ＧＰａ
１４．１３ １４．２８ １４．３６

极限承载能力 ／ ｋＮ ８７．５２ ８７．００ ８１．６３

３．１．２　 初始裂纹位置对于应变响应的影响

与金属不同，衡量复合材料的安全裕度通常使

用的是应变而非应力，所以有必要探究初始裂纹位

置对于应变响应的影响。 图 １８ ～ ２１ 为各组试验中

心测点的应变载荷曲线。

·３３７·
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　 　 　 　 图 １５　 上面板单独屈曲　 　 　 　 　 　 　 图 １６　 整体一阶屈曲 图 １７　 整体二阶屈曲

图 １８　 不同分层位置的 Ｘ　 　 图 １９　 不同分层位置的 Ｙ　 　 图 ２０　 不同分层位置的 Ｘ　 　 图 ２１　 不同分层位置的 Ｙ
方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线

（正面中心测点） （正面中心测点） （背面中心测点） （背面中心测点）

　 　 由上述应变载荷曲线可知上，在初始分层直径

保持在 ４４ ｍｍ 时（缺陷直径为实验件有效作用区边

长的 ２０％），改变初始分层在厚度方向上的位置对

应变载荷曲线的影响较为有限。
在载荷 ４０ ｋＮ 以内的第一加载段，曲线增长缓

慢，几条曲线区别不大；随载荷进一步增加，层合板

出现整体垂向变形时，曲线斜率陡增，整体一阶屈曲

时，初始分层越靠近中面，正面中心测点 Ｘ 方向应

变越大，发生二阶屈曲后，初始分层位置靠近上表面

的曲线增长更快。 而 Ｙ 方向作为主要的受压方向，
在 ４０ ｋＮ 以内，面板中心垂向变形不明显，正面中心

测点区域在 Ｙ 方向主要受面内压缩载荷，在这一阶

段几种工况正面中心测点 Ｙ 方向应变区别不大；载
荷较大时，面板发生屈曲，垂向向上隆起，正面中心

测点 Ｙ 方向应变呈正值，之后的分层位置对 Ｙ 方向

应变影响与 Ｘ 方向应变变化规律一致。
背面中心测点的 Ｘ 方向应变在整个加载过程

均为负值，初始分层越靠近中面，其负应变值在整个

过程中都越大，整体出现二阶屈曲后，曲线开始出现

回升趋势。 同样，背面中心测点 Ｙ 方向应变在整个

加载过程均为负值，初始分层越靠近中面，其负应变

在整个过程中越大，并呈现加速趋势。
３．２　 初始裂纹尺寸的影响

为研究初始裂纹尺寸对于层合板力学特征的影

响，控制初始分层位置为第 ４ ／ ５ 层之间，选取初始裂

纹直径为 １８ ｍｍ，２２ ｍｍ，３０ ｍｍ，４４ ｍｍ，６０ ｍｍ（缺
陷直径为试验件有效作用区边长的 ８％，１０％，１３％，
２０％和 ２７％）的 ５ 组工况进行计算，具体尺寸详见

表 ６。
表 ６　 初始裂纹尺寸的影响

初始裂纹直径

Ｄ ／ ｍｍ
样件线性段平均

压缩模量 ／ ＧＰａ
极限承载能力 ／

ｋＮ
１８ １４．３９ ８９．５２
２２ １４．３６ ８９．４１
３０ １４．２９ ８８．４４
４４ １４．１３ ８７．５２
６０ １３．９１ ７２．３５

３．２．１　 初始裂纹直径对于位移响应的影响

对于加载的第一阶段，即只有上面板发生一阶

屈曲变形时，由于在此阶段，裂纹尚未发生扩展，所
以总体上这种区别体现的并不明显。 ５ 组样件相似
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的是，在面内压载作用下，先发生一阶屈曲变形，随
着载荷增加，整体发生二阶屈曲变形，最终的失效模

式也仍为与上夹具接触的附近区域发生纤维断裂。
经过计算得到 ５ 组样件的线性段平均压缩模量

在 １４ ＧＰａ 左右，最大相差不超过 ３％，表明初始裂纹

尺寸对平均压缩模量的影响十分有限，从细微的差

别中可以分析出，随初始裂纹直径增加，线性段平均

图 ２２　 不同初始裂纹尺寸的位移载荷曲线

压缩模量逐渐降低。
从 Ｄ１８（初始裂纹直径 Ｄ＝ １８ ｍｍ，以此类推）到

Ｄ４４ 的 ４ 组样件的极限承载能力较为接近，均在 ８８
ｋＮ 左右，但样件 Ｄ６０ 与其他样件区别较大，极限载

荷仅为 ７２ ｋＮ。 总体上，初始裂纹直径越大，极限承

载能力越小。
３．２．２　 初始裂纹直径对于应变响应的影响

图 ２３～２６ 为各组试验中心测点的应变载荷曲

线。 通过对比不同分层直径下正面中心测点的应变

载荷曲线可知，相比于初始分层为直径 ６０ ｍｍ（缺陷

直径为实验件有效作用区边长的 ２７％）的 Ｄ６０ 工

况，其他 ４ 组工况应变载荷曲线较为接近，表明当初

始分层直径小于实验件有效作用区边长的 ２０％（４４
ｍｍ）时，初始分层直径对于应变响应影响有限。 只

有 Ｄ６０ 工况明显不同。 除 Ｄ６０ 工况外，整体屈曲出

现前，分层直径越大，正面中心各项应变数据也越

大，二阶屈曲发生后趋势相反。

图 ２３　 不同分层直径的 Ｘ　 　 图 ２４　 不同分层直径的 Ｙ　 　 图 ２５　 不同分层直径的 Ｘ　 　 图 ２６　 不同分层直径的 Ｙ
方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线 方向应变载荷曲线

（正面中心测点） （正面中心测点） （背面中心测点） （背面中心测点）

４　 结　 论

本文以含有初始分层缺陷的复合材料层合板为

研究对象，通过计算研究得到以下结论和成果。
１） 针对复合材料的特点，制定了含有初始分层

的复合材料层合板压缩试验的试验设计方法。
２） 将内聚力模型以及界面单元引入渐进失效

分析编写有限元二次开发计算程序，计算结果与试

验数据吻合良好。

３） 初始分层沿高度方向位置对线性段平均压

缩模量的影响极为有限，分层位置越靠近中面，极限

承载能力越小；除背面中心测点 Ｘ 方向应变外，分
层位置对应变的影响较为有限。

４） 当初始分层直径在有效作用区长度的 ８％ ～
２０％（１８ ～ ４４ ｍｍ）范围内时，对线性段平均压缩模

量、极限承载能力以及中心位置各方向应变值的影

响较为有限，但在分层直径扩大到有效作用区长度

的 ２７％（６０ｍｍ）时，呈现明显的区别。
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